Hybrid近似モデルを用いたMulti-fidelity法の低ブーム超音速機設計への適用性検証 by 北崎 慎哉
平成29年 度(2017年度)学 位 論文(修 士)
Hybrid近似 モ デ ル を用 い たMulti-fidelity法の
低 ブー ム超 音 速 機 設 計 へ の適 用 性 検 証
平成30年(2018年)1月26日
首都大学東京大学院







1.1研 究 背 景
1.2研 究 目的
第2章 設 計 手 法
2.lMulti-fidelityEGO
2.2近 似 モ デル
2.2.1Krigingモデ ル
2.2.2Hybridモデル





第3章 評 価 手 法
3.1空 力 評 価
3、LIH重gh-fidelity
3,1.2Low-fidelity



















































































































L1研 究 背 景
次世 代 の超 音 速航 空機(SupersonicTransport:SST)には,長 年 課題 と され てい る燃 費や ソニ
ックブー ムに よる騒 音 問題 を解決 す る こ とが求 め られ て お り,燃 費改 善の た めの低 抵抗 化,
環 境 適合性 向上 を 目指 した ソニ ック ブー ム低減 に関 す る研 究が行 われ て い る,世 界 で は図
1-1に示 すAerion社のAS2(1)の開発 ・商業 化 が進 め られ,日 本 では宇 宙航 空研 究 開発機 構
(JapanAerospaceExplorationAgency:JAXA)にお いて低抵 抗 ・低 ブ・一ム機 体設 計技 術確 立 を
目指 した小型超 音速 ロケ ッ ト実験(NationalExperimentalSupersonicTransport-1:NEXST・1)プ
ロジ ェ ク ト(ユ}や図1-2に示す 低 ソニ ックブー ム実 証試験(DroptestforSimplifiedEvaluationof
N。n-symmetricallyDistributedsonicboom#2=D-SEND#2)c3〕プ ロジ ェ ク トが進 め られて きた.
こ うした設 計開発 にお い て は,CFDと 遺伝 的 アル ゴ リズ ム(GeneticAlg。rithm=GA)(s}などに
よ る最適 設 計技術 の適 用 が有 望で あ る.一 方で,超 音 速航 空機 の ソニ ックブー ムをCFDに
よ り評 価す る場合 は 機体 近傍 だ けでな く空 間 全体 を高 解像 度 で解 く必 要が あ り,計 算 コス
トが 高 くな る,
そ のた めGAに よる設 計探 査で は近似 関数法 を組 み合 わせ る こ とに よ り効 率化 を 図る こ
とが効率 的 であ る と考え られ,EGO(Ef行cientGlobalOptimizatio11)(6)と呼 ばれ る最適 化 手法 が
広 く使 われ てい る.EGOの 流れ を図1-3に示す.EGOは 直接CFDを 用い てGAの 評 価値 と
す る代 わ りにKrigingモデ ル(7}を構 築 し,任 意 の最 適化 法 に よ りEI(ExpectedImprovement)(6}
値 また はEHVI(ExpectedHypervolumeImprovement)(9)値の最 大 化 を行 うこ とで 追加サ ンプル
を取得 す る.取 得 した追加 サ ンプル を用 いてKrigingモデル を更新 し,近 似 精度 を向上 させ
て い く.こ の操 作 を繰 り返す こ とで最 適解 探査 を進 め る.し か し,高 精 度 な シ ミュ レー シ ョ
ンを用い る際 には計 算 コス トは依 然 と して実用 的 な範 囲 に低 減 され てい ない,特 に,実 用 的
な機 体 に 当た って は,エ ンジ ン統合 を考慮 した設 計 を行 う必要 があ り,エ ンジ ン ー機 体統合
問題 の様 に複 雑 な評 価 を要す る場 合 で も効率 的 に解 決 す る手法 が 求 め られ る,
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そ こでLow-fidelity計算 とHigh-fidelity計算 を相 補 的 に利 用す るこ とで計算 コス トの低 減
を図 ったMulti・飼elity設計法 が提 案 され て きた,先 行研 究(9>(10)などで は,こ の手法 を超 音速
航空機 の主翼 設計 に適 用 し,優 位 な主翼 形 状 を獲 得 で きてい る.し か しなが ら,同 等設 計 条
件 で従来 のEGOを 用 いた場合 の結果 との比 較 は され て い ない,ま た,Low-fidelity計算 で は
形状fidelityや計算fidelityが低 い こ とか ら,特 に ソニ ックブー ム強度 に つい て正確 に推 算 で
きな い こ とが予 想 され る.そ のた め実用 的 な超 音 速機 設 計手 法 の確 立 の た めに はMulti-
fidelityVftの適 用 性検 証,特 に低 ブー ム超音 速機設 計 への 適用性 検証 が 重要 とな る.
1.2研 究 目 的
本 論文 で は,超 音速 航空 機 エ ンジ ン統 合設 計 の効率 化 に向 けて,Hybrid近似 モデル(4)を用
い たMulti-fidelity法の超 音速 機 主翼設 計 問題 にお け る低 ブー ム超 音速機 設 計 への 適用性 検
証 を 白的 とす る.4章 では,低 抵 抗化 のみ を考 える単 目的設 計 問題 につ いて従 来 のSingle-
fidelity評価 に よるEGO似 降,Single-fidelityEGO)とMulti一飼elity法に拡 張 したEGO(以
降,Multi-fidelityEGO)を用 い て最適 設計 を実施 し,2つ の最適 結果 を比較 す る こ とでMulti-
fidelity法の適 用性 を検 証す る.5章 で は,低 抵抗 ・低 ブー ムの多 目的に設 計 問題 を拡 張 し,







初 期 サ ンプ リン グ
`High-Fidelitysolver)




追 加 サ ンプリング
{High-Fidelity}
遺 伝 的アル ゴリズ ム




Multi-fidelityEGOの流 れ を図2-1に示 す.こ の手法 で は,High-fideiity(高精度 ・ コス
ト)計 算 に よるサ ンプル とLow-fidelity計算(低 精度 ・低 コス ト)に よ る補 助サ ンプル を,
何 らかの 手法 で相 補 的 に用 い て計 算 コス トの低減 を図 る.本 研 究 では,Kriging法によ り局
所 分散 を計 算す るHybrid近似 モデ ル に よる こ と とした ため,初 期 サ ンプル取 得後 の 追加 サ
ンプ リングはSingle-fidelityEGOと同様iにEI値ま たはEHVI値 に基 づ く,
2.2近 似 モ デ ル
2.2.1Krigingモデ ル
Krigingモデ ル(7)はサ ンプル 点群 の相 関 を考慮 した近似 手 法で あ る,Krigin9モデ ル に よる
任 意 の設計 点xに お け る近 似解 気κ)は(2.D式で示 され る.
」)(x)=μ十r(x)TR"-1(プー μ)(2.1)
ここで,μ は大域 的 定数モ デル で全 サ ンプル の平 均に相 当 し,与 え られ たサ ンプル に よ って
一意 に定 ま る,r(x)は任 意 の点xと サ ンプル点 間 の相 関で表 され たベ ク トル,Rは サ ンプル
点 同士の相 関 で表 され る行 列,fは サ ンプル の評 価値 で構 成 され るベ ク トル で あ る,第2項
はμか らの偏 差 を表す.
22.2Hybridモデ ル
Krigingモデ ル で は大 域 的モデ ル が定数 で あ るため に,複 雑 な解 空 間 を再現 す るた めに は,
詳細 な局所 モデル の導 出が必 要 とな り,必 要 なサ ンプル 数 が増加 す る,そ こでKrigingモデ
ル に放 射基底 関数(RadialBasedFunctionlRBF)(ll)を組 み合 わ せ,Multi-fidelity法に拡 張 した
ものがHybridモデル で あ る.Hybridモデル に よ る任 意 の設 計 点xに お ける近似 解p(x)は
(2.2)式で示 され る.
P(x)ニμ+fRBF(x)+r(x)'R-1(ノー1μ 一1fRB。(x))(2,2)
fRBF(x)は放 射 基 底 関数 で,(2.3)式で 表 され る.
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fRBF(x)ニΣ匹1wガexp〔一βlx-Xi1)(2.3)
Wiは重み係 数,β は正 の定数 で あ る.Multi-fidelityEGOでは大域 的モ デル の推 算 に低 計算 コ
ス トのLow-fidelity計算,局 所モ デル の推 算 に高精 度 のHigh-fidelity計算に よるサ ン プル を
必 要 最低 限用 い る こ とで計 算 コス トの低 減 を図 る.
2.3サ ン プル 追 加 指 標
2.3.lEI(Expectedlmpr・vement)値
近似モデル上の最適点はサンプル点間で予測誤差があ るため,必 ず しも実際の最適 な解
とならない ことがある.そこで,本研究では近似モデル による予測値 の最適性 と予測誤差の
影響 を同時に評価す るEI(ExpectedImprovement)値(4)を用いる.EI の最大化を行 う事で 目
的関数の最適値近傍で誤差が残 るところを中心に探索す ることができる.目 的関数の最大
化を図 りたい場合,EI値は変数 κ の近似関数 ジ に対 して(2.4)式に示す ように表 される,
E[・(x)]=(P-fmax)φ[P一磐]+・ φ['一磐1(2・4)
ここで,s2は最小2乗 誤差,φ は標準正規分布関数 φ は確率密度関数である.また,fmex
は近似モデル構築の際に取得 したサ ンプル点群 の最大評価値 である,同様に,目的関数の最
小化 を図 りたい場合,EI値は(2,5)式に示すよ うに表現 され る.
E[∬α)]=(fm・n-P)φ[b-nii2i2-P]+・φ[讐 一P](2・5)
fminは近似モデル構築 の際に取得 したサ ンプル点群の最小評価値である.GAを 用いて(4),
(5)式のxに 対す る同時最大化問題を解 くことによ り,大域的探索の結果 としてEI値に関す
る非劣解集合 を得 る.これ らの集合か らい くつかの解を取 り出 し,改めて実際の評価値を求




多 目的設計 問題 にお けるサ ンプル追加 の指 標 に はEHVIを 用 い る.EHVIは,多 目的最 適
化 に よって得 られ る非劣 解集 合 の質 を測 る指標 の一 つ であ り,HypervolumeIndicator㈹の理
論 に基 づ く,図2-2に示す よ うにfi(x),f2(x〕,.,.,fm(X)最小 化 を 目的 とす る多 目的問題 におい
てN個 の非 劣解 が与 え られ た時,Hypervolumelndicatorは各 非劣解 に支 配 され,か つ基 準点
を上限 とす る領 域 の大 き さを表 す.こ の領 域 はm次 元 の直 交多面 体 で構 成 され,1つ の頂点
(基準 点)を 共有す るN個 の軸 平行超 矩 形 の和集 合 とみ なす こ とがで き る.EHVIは点xに
サ ンプ ル を追加 して近似 関数 を再構 築 した時 に,HypervolumeIndicatorがどれ だ け改 善 し う
るか を期待値 と して表 した指標 で あ る.Hypervolumeの改 善量HVI[fi(x),f2(x),..、,fm(x)]は
現 時 点 で の サ ン プ ル が 形 成 す るHypervo1Umeとし て 定 義 さ れ,そ の 期 待 値
EHW脇(x),f2(x)、...,An(x)]は次式 の よ うに表 され る,
EHV1[fi(x)、ノ～(x),一■,,fm(x)1
ニ ∫畿・∫∫鯉 …魔 朔y1[fi(x),f、(x),…,f.、(x)j
xφ1(Fl)φz(F2)・一一(p、、1(耳π)dFldF2…dFm(2,6)
ここで,Fl,F2,…,Fmはそれ ぞれGauss型確 率変 数κ防(x),9ぞ(x)1,N[f2(x),鋸(x)].…,N[fm(x),
錦(x)]であ り,φ1(Fl),φ2(F2),…,φIT、(Fm)はそれ ぞれFl,F2,…Fmの確 率密 度 関数 で あ る.また,
firef,f2ref,…fmrefはHypervolumeの改 善量HVI[f,(x),f2(x),_,fm(x)]を算 出す る際の 基 準
値 で あ る.EHVI値は点xに 新 た にサ ンプル を追加 して再構築 され た応答 曲面上 で点xが 新
た な非 劣解 とな りうる確 率 に相 当す る,そ の ためEIと 同様 にEHV∬[プ(X)]が最 大 となるxを
探 索す る.
2.4サ ン プ リン グ手 法
初期サンプル と補助サ ンプルの取得には,実 験計画法のラテ ン超方格法(LatinHypercube
Sampiing=LHS)C14)を用いる.LHSでは,要 因計画法 より少 ない実験回数で 目的関数に影響
を及ぼす設計因子やその効果 を定量化できる.目 的関数が設計変数の2次 式で近似 され る
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と仮 定す る と,最 低限 必要 なサ ンプ ル数∫,設 計 変数 の個 数 をηと して次式 で表 され る働.
(n+1)(n+2)∫=(2 .7)
2
2.5修 正PARSEC法 に よ る翼 型 表 現 手 法
翼型 定義手法 には,修正PARametricSECtion(PARSEC)法(16)を用い る.この手法は超音速航
空機の翼型設計 に適用 され(12),前縁部の表現性能が高い ことや進化計算やデータマイニ ン
グとも親和性 が高い ことが特徴 として挙げられ る,修 正PARSEC法では図2-3のように翼
型 を翼厚分布 とキャンパーに分けて定義す る,こ れ によ り前縁半径の中心が キャンパー上
に設定でき,ス ーパー クリティカル翼型だけでなく薄い翼型や前縁 キャンパーの大 きい翼
型 も表現で きる.厚翼分布は前縁半径,最 大翼厚位置でのx,z座標,お よび曲率,後 縁角か
らPARSEC法によって定義 され る対称翼を用い,キ ャンパーはxの5.5次関数で表す,
初 期 サ ンプ リン グ
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図2-3修 正PARSEC法に よる翼型 定義
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第3章 評 価 手 法
3,1空 力 評 価
3.1.1High-fi{lelity
High-fidelity計算 で は,支 配 方 程 式 を 圧 縮 性Euler方程 式 と し,時 間 積 分 はLU-SGS(Lower-
UpperSymmetricGauss-Seidel)陰解 法(17),非粘 性 流 束 の 評 価 は 近 似 り 一 マ ン 解 法 の
HLLEW(Harten-Lax-vanLeef-Einfeldt-Wada)法(18)を用 い た,計 算 格 子 は 六 面 体,四 面 体,ピ ラ
ミ ッ ド,プ リズ ム か ら な るハ イ ブ リ ッ ド格 子 をJAXA開 発 の 自動 格 子 生 成 ソ フ トHexaGrid(19)
を 用 い て 作 成 した.機 体 近 傍 は レイ ヤ ー 格 子,そ の 外 側 は 直 交 格 子 を 用 い る.本 研 究 で は
JAXA開 発 の 非 構 造 高 速 流 体 解 析 ソル バFastAerodynamicRoutines(FaSTAR)〔2⑪)を用 い る こ と
と し,こ れ ら の 実 行 に はJAXASupercomputerSystemGeneration2(JSS2)を用 い た,
3.1.2Low-fidelity
Low-fidelity計算 に は,線 形パ ネ ル法 を利用 したJAXA開 発 の 自動 空力解 析 ツールCAPAS
(CAD-basedAutomaticPanelAnalysisSystem)(21〕を用 い る.CAPASでは 要素 形状 定義 か らパ
ネル 法解析 に必要 な機 体表 面パ ネル を作 成す る過 程 をCADソ フ トウェアCATIA⑭のAPIの
利 用 に よ り自動化 され てお り,線形化 され た圧 縮性 ポテ ンシ ャル 方 程式(3.1)を線 形パ ネル 法
で解 く,
(鴫 一 ・)窪 一穿 一掌 一 ・(3・1)
¢=速 度 ポテ ン シャル,al音 速,M、:主 流 マ ッハ 数,添 え字 は偏 微 分
ここで用いるPanair(22)は機体表面に張ったパネル上に線形ポテンシャル方程式の解 である
湧 き出 しや二重湧 き出 しを分布 させ,そ れ らの強度 を物体表 面境界条件やWakeパネ ル 上
のKutta条件 をみたす ように決定す る計算手法で,空 力特性 を求めることができる実用的
なツールである.また,線形理論に基づいて,物体表面の湧 き出 しや二重湧 き出 し分布か ら
空間の任意の場所 における圧力値を求めることができる.
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3.2騒 音 レ ベ ル 評 価
3.2.1High-fidelity
ソニ ック ブ ー ム 強度 の 評 価 に は知 覚 騒 音 レベ ルPerceivedlevel(PL)(24)を用 い る.High-
fidelity評価 で は,空 間 をEulerソル バ に よっ て計算 し,得 られ た近傍 場圧 力波 形 を近 傍場ノ
中間揚 マ ッチ ング手 法 で あ るMultipoleAnalysis(2S)を用 いて修 正す る.MultipoleAnalysisは
図3-1に示す よ うに,圧 力 分布 を各poleの成 分別 に減衰 させ るこ とに よって非 軸 対称成 分
の減衰 を適 切 に扱 うこ とが で き,本 来遠 方 で起 こる周方 向の減衰 を,近 傍 場 で推 算 す る こ と
が で きる.そ の ためMultipoleAnalysisを用 い て近傍 場波 形 を修 正 す る こ とで,一 次元 的 な
波形伝 搬 に落 と し込 む こ とがで きる.
修 正 した機 体近傍 場圧 力波 形 か ら(3.2)式に示 す拡 張Burgers方程 式(26)によって衝 撃波 の厚
み が有限 で あ る地上 の ソニ ックブー ム波 形 を取得 す る.拡 張Burgers方程式 は,有 限振幅 音
波 の非線形 性 と大気 の熱粘 性 に よる減 衰 効果 を考慮 してい るBurgers方程 式 に,大 気の成 層
化 効果,マ ッハ 円錐 の幾何 拡 張効果,大 気 中の分子 の振動緩 和 に よ る減衰 効 果 を加 えた 式 で
あ り,右 辺の 各項 がそれ ぞれ の効果 を表 す.ま た図3-2に伝 播解 析手 法 の特徴 をま とめ る,
窪一、縞 一謙+義 ∂(曽)+辮+2v(△㍗(・+τ.蕊)　1簑(3の
sl波 線 に 沿 っ た座 標 系[m],τ二 亡一s/c。=遅延 時 間[s],c。=`o(s)1大気 の 音 速[111fs]
P=P(s,τ)=大気 圧 か らの 圧 力 変 動[Pa],ρ。ニ ρ。(s)1大気 の 密 度[kg/m3]
β=β=(γ+1)/2,A=波 管 の 面積,δ1拡 散 率,vl化 学 種
拡 張Burgers方程 式 よ り推 算 され た 地 上 波 形 か ら ソニ ック ブ ー ム強 度 評 価 手 法 で あ る
BoomMeterC27}を用 い た周 波数解 析 に よ りPLを 評 価 す る,
10
3.2.ZLow-fide且ity
Low-fidelity:¥価では,CAPASより得 られた近傍場圧力波形の外挿に基づいて,ソ ニ ック
ブー ム強度を評価す る.しか し,線形解析では衝撃波本来の非線形性が考慮 されていない.
そ こで衝撃波の非線形的な伝播を考慮するためにWhithamの理論に基づいた修正を施す(3。〕,
修正の流れを図3-3に示す.(3,3)式で定義 され るWhithamのF関数をCAPAS推算波形の
Cp値から求 め,F関数か ら(3.4)式で推算され る波形の歪み量Axを求 めて近傍場圧 力波形を
修正す る,結 果 として2値 以上の値を有す る波形を等面積則に従って補IEして衝撃波によ
る不連続的圧 力上昇 を模擬す る.
Fω 一9・,(3・3)
△x-一 灘 冴Fω(3・4)
ここで,rは 機軸か らの半径 方向距離,β ニVM7=了である.修 正 した圧力波形に基づ き,
Thomasの波形パ ラメータVft(2sxag)によ り大気 の影響を含めた地上波形を推算す る.この方法
は,機体近傍での圧力波形 をいくつかのパ ラメータで数値的に表 し,幾何音響理論に非線形
的 な波形の歪みの効果 を取 り入れ地上まで外挿する方法であ る,そ こか ら得 られた地上波
形 からソニ ックブーム強度評価手法であるBoomMeterを用いてPLを評価す る.
3.3交 差 検 証
近 似モ デル 精度 の評 価 に一 点抜 き交 差検 証法(Leave-One-OutCr。ssValidation:LOOCV){23)
を用い る,LOOCVで はサ ンプル 点群か ら1サ ンプル をテ ス ト用デ ー タ と して抜 出 し,残 り
の サ ンプル を検 証用 デー タ と し,テ ス ト点 にお け る予測 値 の推 定 を行 う.こ れ を全 サ ンプル
が テ ス ト用デ ー タ と して用 い られ るまで繰 り返す.テ ス ト点 の評 価 値 と比 較 した予 測値 の
正確 性,ば らつ きか ら近似 モ デル 精度 を評 価す る.
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3.4寄 与 度 解 析
目的 関数への設 計変数の寄与度 を定量的に調べるため,多 変量解析手法の一つであ る分
散解析(Functi。nalAnalysisOfVariance=ANOVA)〔31)を用いる,ANOVAでは構築 した近似モデ
ル にお ける各設計変数による分散 を解析 し,設 計変数の主効果や相互作用分 を推算す る.
Krigingモデル に回帰 させ る際 分散量は(3.5)式で表 し,分散量を得ることで 目的関数に対
する設計変数 の傾 向を得 ることができる.




3.5平 行 座 標 表 示
本研究では複数の設計変数を設定 しているが,それ らの範囲は様々である.こ うした多変
量データを可視化 するのに有効な統計グラフによるデータマイニング法 として平行座標表
示(ParallelCoordinatePlot:PCP)(32)を利 用す る. では各設計変数や 目的関数等の変量を




この とき,amin,は変 量iの 下 限値,amax、は 上限値 で あ る,こ のa,が αmin,ならp,=O,amax,
な らp,=1とな る.ANOVAで は定性 的 な情 報 取得す る こ とを 目的 と してい るが,PCPで は









































第4章 設 計 条 件
4.1設 計 対 象
Multi-fidelity設計法 の検 証対 象 と してはJAXAに お いて検討 され てい る静粛超 音 速概 念
機(QuietsupersonicTransport=QssT)(33)の主 翼翼 型形 状設 計 問題 の解 決 を試み る.機 体長 は
53.Om,全備 重量65.Otonであ り,設 計 の飛 行条 件 はM=1.6,巡航 高度14,600.Omであ る,解
析 モデ ル は,Low-fidelity評価 で は図4-1に示す エ ン ジ ンンナセル 統合 前 の ク リー ン形 態 を
パネル 法 に よ り計 算 し,High-fidelity評価 で は図4-2に示 すエ ンジ ン統 合形態 に 対 してEuler
計算 を行 っ た,エ ンジ ンナ セル は胴 体後 部へ取 り付 け位置 固定,フ ロー スル ーナ セル とす る,
4.2設 計 空 間
主翼平面形は図4-3に示すQSSTと同形状 とし,代表3断 面の翼型を修正PARSEC法に
より設計 して,これに涙 り下げを与える.これ らをスパン方向にスプライン補 間を行 うこと
で三次元の主翼を設計す る.設 計変数および定義断面位置 は先行研究19)をも とに表4-1の通
り決定 し,そ の他の諸元はQSSTと同等の値 とした.
4.3制 約 条 件
巡航時の水平飛行を模擬す るために揚力 と重量の釣 り合いを迎角で,ト リム中立安定(重
心 と風圧 中心の一致)を水平尾翼舵角で調整する.ト リム中立安定のために水平尾翼舵角が
一20と一50の時,設計CLで あ るCL=O.15となる迎角を求め,風圧 中心位置 を線形的に推算
した上で,巡 航時の尾翼舵角を決定する,
図4-1ク リー ン形 態
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嘘 一1。2。3。4。 一 続
lml
図4-3主 翼 平面形





キャンパー定義位置κ、断面 且 dv3 0.35 055
キャンパ ー高 さ=。 断面2 dv4 ・0の05 α0015
振り下げ角'、凹 断面2 dv5 一1.0 2.0
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第5章 エ ン ジ ン 統 合 空 力 設 計 へ の 適 用 性 検 証










5.2形 状fidelityにつ い て
本論 文で用 い るMulti-fidelityEGOでは,ソ ルバ に よ る計ijtfidelityの違 い に加 え,エ ンジ
ンナセ ルの有 無 に よる形状fidelityの違 い をfidelityの違 い と考 える.揚 力 面以 外 の形状 の違
い に よ り設 計 個 体 同士 の抵 抗 の大 小 関係 が大域 的 に は変 わ らな い とい う仮定 に基づ い てお
り,傾 向の変 化 はHigh-fidelity計算 の偏差 に よ り保 証す る.こ の仮 定 を確認 す るため に,そ
れぞれ のモデ ル についてHigh-fidelity計算 を行 っ た結 果 を図5-1に示す.こ れ よ り,エ ンジ
ンナセ ル有 無 に よ り大小 関係 は,変 わ らない ことが確 認 で きる.よ って本研 究で は,エ ンジ
ンナセ ル な しの ク リー ン形 態 に よ りMulti-fidelityEGOにお ける大域 的 モデル を十 分 に捉 え
られ る と判 断 し,最 適 設 計 を行 った.
5.3サ ン プ リ ン グ 結 果
(6.7)式で求 め られ る最 低サ ンプル数 の15倍 とな る30サ ンプル で大域 モ デル を十 分 に捉
える こ とがで きる と し,Single-fidelityEGOの初 期 サ ンプル に設 定 した.Multi-fidelityEGO
にお ける初 期 サ ンプル数 は,大 域 的 モデ ル推 算 に用 い るL。iN-fidelity計算 に よる補 助 サ ンプ
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ル と して30個,局 所 モ デル 推算 に用 い るHigh-fidelity計算 に よ るサ ンプル を15個 と設定 し
た.こ れ らを表5-1にま とめ る.
High-fidelity計算 に よ るサ ンプ リン グ結果 を図5-2に 示 す.追 加 サ ンプル は 両手 法 とも
High-fidelity計算 に よ りIO個取 得 した.そ の結 果,初 期 サ ンプル よ り低抵 抗 な個体 がMulti-
fidelityEGOでは6個,Single-fidelityEGOでは1個 得 る ことがで きた.最 も低抵 抗 とな った
個体 はMulti-fidelityEGOによって のみ得 られ た.
Single-fidelityEGOでは追加 サ ンプル を含 め る とHigh-fidelity計算 に よ り40個 体の評 価 を
行 っ た,Multi-fidelityEGOでは,High-fidelity計算 に よ り25個体 の評 価 を行 っ たた め,Single-
fidelityEGOと比較 して計算 コス トを約37.5%削減 で きた.本 章 に お け るHigh-fidelity計算
では1個 体 の評 価 に実 時間 で約10時 間 か かるた め,全 体 で約150時間 の削減 となる.Low-
fidelity計算 で は1個 体の評 価 に汎 用PCを 用 いて約20分 かか るた め,Multi-fidelityEGOで
用 い られ る補助 サ ンプ ル全 体 で約10時 間 とな る,こ れ はHigh一佃elity計算 に用 い られ る計
算時 間 と比較 お よび計 算環 境 を加 味す る と微小 で あ る とい え る.し た がっ て,Multi-fidelity
EGOはSingle-fidelityEGOと比較 して計算 コス トを低減 させ つ っ,よ り良い最 適解 が得 られ
た とい え る,
5,4交 差 検 証 結 果
Multi-fidelityEGOおよびSingle-fidelityEGOのLOOCVの結果 を図5-3に示す.初 期サ ン
プル での 予測 精度 を2つ の手 法 で比較 す る と,Single-fidelityEGOでは初期 サ ンプル にば ら
つ きが あ る一 方,Multi-fidelityEGOでは高 い値 では低 精度 で あ るが小 さい値(最 適 解)付 近
を 中心 に高精 度 とな って い る.Single-fidelityEGOでは 予測 値 の小 さい個 体が 実 際 には低 抵
抗 個 体 とはな らず,予 測 誤 差 が大 きい ことで最適方 向へ の探査 が進 み 難い こ とが わか る.そ
れ に対 しMulti-fidelityEGOでは,追 加 サ ンプル の予 測 値,計 算 値 が共 に最適 方 向 に進 め ら
れ てい るtそ の た めMulti-fidelityEGOはSingle-fidelityEGOと比較 して適 解付 近 の精 度が 高
い 近似 モ デル を構 築 で きたた め,最 適解 探査 を効 率 よく進 め られ た と考 え られ る,
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5.5寄 与 度 解 析 結 果
Multi・-fidelityEGOおよびSingle-fidelityEGOによ る寄与 度解 析結 果 を図5-4に示 す.Multi-
fidelityEGOではdv5,dv4,dv3のJ頂に寄 与度 が大 きい こ とが わか る,こ れ は コー ド長 が相
対 的 に長 い こ とに よ り,空 力 に大 きな影響 を与 える内 翼側 の 変数 の寄 与度 が大 き くな って
い るこ とが考 え られ る.Single-fidelityEGOではMulti-fidelityEGOと寄与度 の 上位 とな る変
数 は一 致 してい る こ とが確認 で きる.寄 与度 の大 きいdv4,dv5の分 散分 布 を 図5-5,図5-6
に示 す,横 軸 の値 は設 計変数 を0～1で 正規 化 した値 で あ る.図5-5よ りdv4の分 散分布 は
両手 法 と も右 肩 下が りで同様 の傾 向で あ る こ とが確 認 で きるが,形 状 がMulti-fidelityEGO
で は上 に凸,Single-fidelityEGOでは 下 に凸 とな って い る.図5-6よ りdv5の分散 分布 は 両
手 法で 極値 の大 き さや そ の位 置 に差 は見 られ る ものの概 ね傾 向が一 致 してい る こ とが確 認
で き る,ANOVAの 結 果 よ り両手法 で 寄与度 の傾 向が一 致 してい た こ とか ら,そ れ ぞれ 近 い
精度 の近 似モ デル が構築 され た と考 え られ る.
5.6最 適 形 状 の 比 較
Multi-fidelityEGOおよびSingle-fidelityEGOで得 られ た追加 サ ンプル の 内,そ れ ぞれ で最
も低 抵抗 とな った個 体 につ いて比較 を行 う.表5-2に低抵 抗個 体 のdv3,dv4,dv5,CDpを示
す.dv4,dv5の括 弧 で示 す 値は設 計変 数 を0～1で 正規 化 した値 で あ る,巡 航 迎 角 は どち ら
も約3.8。で あった.図5-7に 表 面Cp分 布 を,図5-8,図5-9に それ ぞれ 翼型,断 面Cp分
布 を示 す.
dv4に注 目す る と,ど ち らの手法 にお い て も図5-5に示 した分散 量 が小 さ くな る よ うな設
計値 とな ってい るが,Multi-fidelityEGOの方 が よ り小 さい分散 量 とな る よ うな設 計 点 を捉
えてい る こ とがわ か る.dv5(涙り下 げ角)に 注 目す る と,設 計値 は どち らの手 法 で も図5-
6に 示 した分 散量 が最 も小 さ くな る設 計点 付近 に あ る.し か し,両 手法 間で は分 散 量の極 小
値 を取 る設 計 点が異 な る.Single-fidelityEGOよりもMulti-fidelityEGOのほ うが交差 検 定の
結果 が 良好で あ った こ とか ら,結 果 の信 頼 も高 い と思 われ る,巡 航迎 角 が同等 であ る こ とを
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踏 ま え る と,図5-7に お いて 翼上 面 の断面2～ 断 面3付 近 でSingle-fidelityEGOよりMulti-
fidelityEGOの方 が負圧 で あ る こ とか らも,Multi-fidelityEGOの方がdv5の最 適値 を捉 え て
い る こ とが推 測 され る,
図5-8より前縁 形 状がMulti-fidelityEGOでは上 に凸,Single-fidelityEGOでは 下に凸 あ
る ことが わか る.そ の た め,図5-9か らわ かる よ うに,Singte-fidelityEGOでは翼 下面 前縁
で高圧 領域 が下 流に まで伸 び てい るこ とがわか る.ま た,Single-fidelityEGOでは翼 上面後
部の 曲率 が大 き く,翼 上 面後 縁付 近 の負圧 領域 が大 きいた め,ト リム 抵抗 が増 加 してい る と




































































































CFDによ る計 算 値
(b)Single-fidelityEGO
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(a)Multi-fidelityEGOによ る低 抵 抗 個 体
(b)Single-fidelityEGOによ る低 抵 抗 個 体馴
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第6章 ソ ニ ッ ク ブ ー ム 最 小 化 を 含 む 多 目 的 設 計 へ の 適 用 性 検 証
6.1目 的関 数
本章にお ける設計 目的は,Multi-fidelity法の低 ブーム超音速機設計への適用性 を検証 し,
超音速機設計への有用性 を示す ことである.目 的関数は 〃≧L6での超音速巡航時における
圧力抵抗係数CDpの最小化 とソニックブームにより発生する知覚騒音 レベルPLの 最小化 と
し,(6.1)式で与え られ る.人 間の聴覚は複雑な特性 を有 し,聴覚的な影響は音の物理量 と単
純な関係にはないため,騒 音 としての ソニ ックブー ムの低減は音圧 とい う物理的な強度だ
けでな く心理 的な強度 も評価す る必要 がある,そ のため本章では心理的強度評価の指標 の




6.2Fidelity差に よ るPL値 の 差 に つ い て
計eefidelityおよび 形状fidelit>t差に よるPL値 へ の影 響 を調 査す るた め に,High-fidelity,
Low-fidelity計算 に加 えて,エ ンジ ンナセ ル な しの ク リー ン形 態 を対象 としたMedium-fidelity
計算 を実施 した.表6-1に ∬delity毎の評価 方 法 につい て ま とめ,LHSに よ り取 得 した15個
体 の計 算結 果 を図6-1に示 す.Low-fidelity計算 結 果 に注 目す る と,No.13,14,15は他 の個
体 と比 べてPL値 が 外れ てお り,High・Medium-fidelityと比 較 して も大 きい差 が見 られ る.
一例 と して,No」4の波 形お よび 翼型形 状 を図6-2および図6-3に示 す,図6-2よ り圧 力波
形 をHigh・Medium-fidelityと比較す る ,近 傍 場 では主 翼 前縁付 近 で あるxe・30[m]付近 か ら
差 が 大 き く,地 上波形 で は 全体で 差が 大 きい こ とか ら計 算 の妥 当性 が低 い こ とが わか る.ま
た,図6-3か らは翼型 が極 端 な形状 で あ る ことがわ か る,パ ネル法 で は,速 度 ポテ ンシャル
の飛 び を 防 ぐた め に,パ ネル の継 ぎ 目にお い て二 重湧 き出 しの面密 度 の連続 性 お よびパネ
ル 自身 の連 結性 が保 証 され てい な けれ ばな らな い倒,翼 型 形 状 が極 端 で あ る とパ ネ ルが う
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ま く作成 されず,計 算に悪影響を及ぼす ことが考 えられ る,そ のためLow-fidelity計算の結
果については外れ値検定 を実施 し,外 れ値 と判定 され る個体の計算値は信頼性 が低 い もの
とし,サ ンプル群か ら除外す る.検定には代表的な外れ値検定法であるス ミル ノフ ・グラブ
ス検定(34)を実施 した.こ の検定は次式 に示すデー タ群の最大値(最 小値)に お ける統計量T
が有意点 衡 より大きい時,そ の最大値(最 小値)を 外れ値 として除外 し,残 りのデータに
対 し外れ値が無 くなるまで繰 り返す,検 定の結果,No,13,14,15が外れ値 と判定 され,外





XIl最 大 値(最 小 値),死=平 均,σ1標 準 偏 差,n;デ ー タ数
α=有 意 水 準,t:自 由度7z-2のt分 布 に お い て 上 側 確 率 が α/πに 対 応 す るt値
図6-4より,High,Medium-fideiity計算結 果 に注 目す る と,サ ンプル 同士 の大小 関係 は概
ね一致 してい る こ とが確 認 で きる,し か しな が ら,両fidelity間でPL値 の差 が小 さい個 体
(No,1～6)と大 きい個 体(N。.7～12)があ る.図6-5に 示 す地 上 ブー ム波 形 を見 る と,差 が
小 さい個 体 では後 端 ブー ムが どち ら も1段 で あ るのに対 して,差 が 大 きい個体 ではHigh-
fidelityでは1段,Medium-fidelityでは2段 となっ てい る,
こ こで図6-6に示 す近 傍場圧 力波 形 を見 る と,High-fidelityではxニ50[m]付近 か ら負圧領
域 が大 き くな ってい る,こ れ は,図6-7に 示 す よ うに,エ ン ジンナセル 後部 か らの膨 張 波 に
よる もので あ る.衝 撃 波 の性質 として,機 体 各部 か ら生 じる衝 撃波 は,正 の ピー クが大 きい
ほ ど大気 中を速 く伝播 し,負 の ピー クが大 きい ほ ど伝 播が遅 れ る,し た が って,エ ンジ ンナ
セル の 統合 に よる伴 うナセ ル膨 張派 に よ り,後 端1段 目(x-50[m]付近)の 伝 播 が遅 れ,後
端2段 目(xニ70[m]付近)と の 時間差 が短 くな る.そ の た め後 端 ブー ムの2段 化 が難 しくな
り,ク リー ン形態 で は2段 化 され てい た個体 が,エ ン ジン統合 形態 で は1段 とな り,PL値
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の差 が 大 き くな った と考 え られ る.こ の よ うに形状fidelityの違 い に よ りサ ンプル 間のPL
値 の差 に影 響 は与 え るが,こ の影 響 はサ ンプル 同士 の 大小 関係 を覆す には至 らな い と考 え
られ る,
Low-fidelity計算 の結 果 に注 目す る と,近 傍 場波 形 で は ピー ク値 が小 さ く推 算 され てい る
もの の,波 形 形状 は相 似 の関係 に近 い.地 上ブ ー ム波 形 で は,ピ ー ク位 置の 差 が大 きい もの
の,波 形 の特徴 は捉 え られ て い る.Low-fidelity計算 で は圧 力 上昇時 間,大 気 の熱粘性,分
子振 動緩 和 の効 果 を考 慮 して いない た め,衝 撃波 の圧 力 上昇 時 間はゼ ロで,伝 播 中の減 衰 や
圧 力 上昇 の緩 和 効 果 が無 くな った ことに よ り,ピ ー クの大 き さ,位 置 に差が 生 じた ことが考
え られ る,ま た,Low-Hdelity計算 に よるPL値 は小 さ く推算 され て い るが,こ れ は,Taylor
シ ョック近似 ㈹ に よ る影 響 が考 え られ る,衝 撃波 の立 ち 上が り時 間 がゼ ロの地 上 ブー ム波
形 のPL値 を求 め るた めに は,波 形 の不連 続部 分 に対 して双 曲線 正接 関数 で表 され るTaylor
シ ョッ クを適 用 して有 限の 立 ち上 が り時 間 を与 える必要 が あ る,Taylorショックを適用 した
波形 をmod.Lowとし,一 例 を図6-8に示 す.mod-Lowでは 立 ち上 が り時 間がMediumより
も長 くなっ て い る こ とがわ か る,こ れ は半経 験則 に従 っ て決 定 され る時 定数 の算 出に,軍 用
機 の飛 行試 験 デ ー タが 用 い られ てい る ことが原 因 で あ る と考 え られ る.本 章 の対象 機 体 と
軍 用機 とで は,ソ ニ ックブー ムの伝播 距離 が異 な るため,立 ち上が り時 間 が本 来 よ り長 くな
り,PL値 が過 小評 価 され た と考 え られ る.し か しな が ら,こ れ らの計算 飼elityの違 い に よ
る影響 は形状 に よ らず一 様 に与 え られ るた め,サ ンプル 同 士 の大小 関係 へ の 影響 は 小 さい
と考 え られ る.実 際 に,PL値 の大 小関係 はHigh,Medium-fidelityと一 致 してい るこ とか ら,
Low-fidelity計算 に よるサ ンプル は,Multi-fidelityEGOの補助 モデ ル と して利 用 可能 であ る
と判 断 した.
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6.3サ ン プ リ ン グ結 果
初 期 サ ンプル はLHSに よ り取得 した.Singie-fidelityEGOでは,大 域 モ デル を十分 に捉 え
られ るサ ンプル数 と して30個 と設定 した.Multi-fidelityEGOにお ける初期 サ ンプル 数 は,
局所 モデ ル推 算 に用い るHigh-fidelity計算 に よるサ ンプル を15個,大 域 的モデ ル推 算 に用
い るLow-fidelity計算 に よる補助 サ ンプル と して60個 と設 定 した,補助 サ ンプル につ い て,
前節 で述 べ た外れ 値検定 の結 果 を図6-9に示 す,実 際 に使 用 す る補 助 サ ンプル数 は外 れ値 と
判 定 され た6個 体 と計算 不 可の4個 体 を除 い た50個 であ り,表6-2に ま とめ る,
サ ンプ リング結 果 を図6-10に示 す.追 加 サ ン プル は両手法 とも10個 取得 した.そ の結
果,Multi-fidelityEGOによ りSingle-fidelityEGOと同等 の非 劣解 を得 るこ とが で きた.灰 色
で示 す個 体 は5章 の低抵 抗 単 目的最適 化 に よ り得 られ た最 も低抵 抗 な個 体 と本章 で得 られ
た低 抵抗 な個 体 と近いCDpを持 つ個体 で ある.こ れ よ り低抵 抗 を維 持 しなが ら低 ブー ム な個
体 を探査 で きて い るこ とが わか る.解空闇全 体 で はCDpとPLは 正 の相 関 関係 に見 られ るが,
最適 解 付 近 の追 加 サ ンプル に注 目す る と,負 の相 関 関係 に見 られ る,最 小CDpはSingle-
fidelityEGOによ るCDp=0.01267で,最小PLはMulti-fidelityEGOによるPL=97.40[dB]で
あ る,
Single-fidelityEGOでは追加 サ ンプル を含 め る とHigh-fidelity計算 に よ り40個体 の評 価 を
行 った.Multi-fidelityEGOでは,High-fidelity計算 に よ り25個体 の評 価 を行 った た め,Single-
fidelityEGOと比 較 して スー パ ー コ ンピュー タの使 用 を約37.5%削減 で きた.本 章 にお ける
High-fidelity計算 では1個 体の評 価 に実時 間 で約15時 間か か るた め,全 体 で約225時 間の
削減 とな る.Multi-fidelityEGOで用 い られ る補 助 サ ンプル の計算 は 汎用PCで 約20時 間 と
な る.こ れ はHigh-fidelity計算 に用 い られ る計 算 時 間 と比 較お よび計 算 環境 を加 味す る と微
小 で あ る とい え る.し た がっ て,Multi-fidelityEGOはSingle-fidelityEGOと比 較 して 計算 精
度 を維 持 しつつ,計 算 コス トを低減 で きた とい え る,
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6.4交 差 検 証 結 果
多 目的問題 に対 す るサ ンプ リン グで得 られ たサ ンプル のCDpに 対す る交 差検 証 の結 果 を
図6-llに示 す,両 手 法 とも近 似精 度 は高 く,最 適 解付 近 を探査 して いる様 子 が見 られ る,
設計 空 間全 体 では,Single-fidelityEGOの方が 予測 値 の大 き く外 れ た個 体が 少 な く,近 似 精
度 は 高い,最 適 解 付近 では,Single-fidelityEGOと比 較 す る Multi-fidelityEGOのば らつ き
が 小 さく近似 精 度 が高 い,
PLに対す る交差検 証結 果 を図6-12に示 す.両 手法 で最適 解 付近 の近似 精 度 が高 く,Single-
fidelityEGOと比 較す る とMulti-fidelityEGOの方が ば らつ きが小 さいが,Multi-fidelityEGO
は,PLの 高 い領 域 で は近似精 度 が低 い.こ れ は,6.2節で述べ た形状fidelity差に よ り後端
ブー ム の段 数 が 変化す る場 合,P五 値の 差が 大 きくな る ことが要 因 と して 考 え られ る.設 計
空間 全体 で は表6-3に示 す よ うな3ケ ー スの個 体 が混在 してお り,近似精 度 が 下が りやす い
と考 え られ る.最 適解 付近 では形状fidelityに関 わ らず 後 端 ブー ムは2段 で あ る こ とが予 想
され るた め,Case3の個体 のみ とな り,近 似 精 度 が 高 くな る ことが考 え られ る.そ のた め
Multi-fidelityEGOでは,設 計 空 間全体 で の近似 精度 は低い が,最 適解 付 近 では近 似精 度 が 高
くな った と考 え られ る.
以 上 を踏 ま える と,Multi-fidelityEGOの最適 解探 査初 期 は,近 似 精度 の高いCDpの探 査 が
進 み,そ れ に伴 いPL値 も小 さ くな り最適解 に近 づ く.最 適解 に近 づ いた こ とで近似 精度 が
高 くな り,PLの 探査 も進 み,Single-fidelityEGOと同等 な非 劣解 を得 る こ とがで き た と考 え
られ る,
6.5寄 与 度 解 析 結 果
図6-13に示 すCDpに対す る寄与 度解析 結 果 よ り,両 手法 ともdv5が支 配 的 であ る.図6-
14に示 すdv5の分 散分 布 よ り,Single-fidelityEGOではdv5・=O.9付近 の一 か所 に極 小値 が 見
られ るの に対 し,Multi-fidelityEGOではdv5;O,3,05,0.8付近 の複 数個 所で 極小 値 が 見 ら
れ る.こ れ よ りSingle-fidelityEGOと比較 してMulti-fidelityEGOでは,多 様 性 を保 って解 探
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査 が行 われ た こ とが考 え られ る.
図6-15にPLに対 す る寄与度解 析 結果 を示 す.Multi-fidelityEGOではdv3-dv5が支配 的で
あ るの に対 し,Single-fidelityEGOではdv5が支配 的 で あ るが,寄 与度 の高 い 変数 は両 手法
で 一致 して い る.寄 与度 の高 いdv5,dv3につ いて 図6-16にPCPを示す,dv5は両 手法 とも
0.9～LOの間 に低 ブー ム な解 が集 中 して い るのに 対 し,dv3はMulti-fidelityEGOではO.7,
1.0付近 に,Single-fidelityEGOでは0～0.1に解 が集 中 して い る.こ の設 計傾 向は,図6-17
に示 す分 散分布 か らも見 られ る.ま た 図6-18に示 すdv3-dv5の分散 分布 か ら,Single-fidelity
EGOで はdv3が小 さくdv5が大 きい領域 で低 ブー ムな解 が 予測 され,Multi-fidelityEGOで
はdv3,dv5が大 きい領 域 の2か 所 で低 ブー ムな解 が 予測 され て い る.Single-fidelityEGOと
比較 してTよ り低 ブー ム な解 を得 られた サ ンプ リン グ結果 を踏 ま える と,Multi-fidelityEGO
の 方が多様 な解 探査 が行 われ た と考 え られ る.
6.6優 良 個 体 比 較
図6-10に示 した よ うに,5章 の単 目的 最適化,本 章 の多 目的Single-fidelityEGO,Multi-
fidelityEGOで得 られ た非 劣解 の 内,CDpの値 が近 い ものをそ れぞ れDesignA,B,Cとし,
最 小PLと なっ た個体 をDesignDとし,表6-4に ま とめ る,図6-19に示 す 近傍 場圧 力波 形
よ り,Desig11間でx=30・一40および40・-45,60～65[m]付近 で波形 に差 が 見 られ る.xニ30～40お
よび60・-65[m]にお け る圧力 」二昇 は,図6-20に 示 す 断面Cpか らわか る よ うに,そ れぞれ 主
翼 下面 の高圧 領 域 お よび水 平尾 翼 前 縁 で発 生す る衝 撃 波 に よる もので あ り,水 平尾 翼 の舵
角 が大 きくな るほ ど水平 尾翼 前縁衝 撃 波 に よ る圧 力 上昇 は大 き くな る,xニ40-・45[m]付近 で
は ピー クが2つ あ り,ピ ー ク値 が異 な る.こ れは 図6-21に示 す よ うに主 翼後縁 衝 撃波 に よ
る もの で あ り,衡 撃波 の機 体 下 方へ の伝播 とエ ン ジンナセ ル 下 面 で反射 し下方 へ伝 播 す る
こ とで ピー クが2つ とな る.こ れ らの近傍 場 波形 の 差は 図6-22に示す 地 上 ソニ ックブー ム
波形 に影 響 を及 ぼす,x=30-40および60～65[mlにお け る圧 力 上昇 は,40-50[ms]付近の 先端
ブ ーム波 形お よび185[ms]付近の後 端 ブー ム波形 に影 響 す る.近 傍場 のxニ30～40[m】にお け
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る高圧領域が大 きいほ どP五値が大き くなる.これ は地上先端ブームのピー ク値 が大きくな
るためである,6.2節で述べたよ うに衝撃波 はピー ク値 に応 じて伝播速度が異 なる性質があ
り,x=45～65[m]におけ るよ うな膨張波+圧 縮波+膨 張波の組み合わせの波は地上への伝播
に伴って打 ち消 し合 う,そ のためxニ60-65[mlにおける圧力上昇が大 きい と,地 上後端ブー
ムの ピーク値の絶対値が小 さくな り,PL値が小 さくなる.ま た,x=60～65[1n]にお ける圧力
上昇が小 さいほ ど,波の打 ち消 し合いが弱 くなることで,後端 ブーム1段 目の伝播が遅れ,
2段目との間隔が小 さくな り,後端 ブームの多段化が難 しくなることがわかる.後 端ブーム
が1段 と2段 ではPL値が大きく異なるため,水 平尾翼前縁による衝撃波は,後 端 ブー ム値
の低減 よ りもブー ムの多段 化へ の影響 の方 が重 要 であ る と考 え られ る.近 傍場 でx
ニ40～45[m】の2つ の ピー クは,各Designで70～130[ms]付近において圧力変動を与える,し
か しなが らこの圧力変動は先端ブームの後端ブーム伝播の間にある圧 力降下部 での小 さな
変動であ り,先端ブー ムと統合 しないため,PL値への影響は小 さい と考えられ る,
表6-1各Fidelityの対象 形 状 と計 算手 法
Fidelity機体形態 近傍場圧力波形推算 地上ブーム波形推算
High エンジン統合 3次元圧縮性Euler方程 式 拡 張Burgers方程 式
Medium ク リ 一ーン 3次元圧縮性Euler方程式 拡 張Burgers方程 式
Low ク リー ン
線形 ポテ ンシ ャル方程 式
Aging補正(F関 数十等 面積則)
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図6-9補 助 サ ンプル の外れ 値







































(b)追加 サ ン プ ル












































CFDによ る計 算 値
(b)Single-fidelity




































図6-12PLに 対 す る交 差検証結 果
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表6-3後 端 ブ ー ム段 数
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PLに 対 す るdv3-dv5の 分 散 分 布




























































































































































本論 文 では,Hybrid近似モ デル を用 いたMulti-fidelityVXの超 音速機 主翼翼 型設 計へ の適
用性 を 従来手法 であ るSingle-fidelityEGOと比較 す る ことで検 証 した,5章 では,多 目的設
計 の前 段階 と して低 抵 抗 化 のみ を 考 えた最 適化 を実施 し,超 音速機 エ ン ジン統合 空 力設 計
へ の適 用性 検 証 を行 い,6章 で は,低 抵 抗 ・低 ブー ムの多 目的 問題 を設 定 し,低 ブー ム超音
速機 設計 への適 用性 検 証 を行 った,
5章 にお い て,Single-fidelityEGOと比較 してMurti-fidelityEGOでは,計 算 コス トを低減
させ っっ,よ り良い最 適解 を得 る こ とが でき た,ま た,交 差検 証 に よる近似モ デル 精度 の比
較,寄 与度 解 析 に よる高詳 細 な知 見 の獲得 に よ りMulti-fidelity法の超 音 速機 エ ンジン統合
空力 設計 への適 用性 を示 した.
6章 にお い ては,形 状 ・計 算fidelity差の ソニ ックブー ム評価 値 への影 響 を調査 し,最 適
化 を実施 した.Multi-fidelityEGOにお け る補助 モデル は,外 れ値 検 定 を行 うこ とで近似 解精
度 の向 上を図 り,fidelityによ るPL値 の差 の比較 か ら,そ の有用 性 を示 した,最 適 化 を 実施
した結果,Single-fidelityEGOと比 較 してMulti-fidelityEGOでは,計 算 コス トを低 減 させ つ
つ,同 等 の非劣 解 を得 る こ とが で きた.交 差検証 よ り,Multi-fidelityEGOでは探査 初 期 は低
抵 抗化 に探 査 が進 み,そ の後低 ブ ー ム化 に 進む こ とが わ かっ た.寄 与度 解 析 よ り,Multi-
fidelityEGOとSingle-fidelityEGOで寄 与 度 の高 い変 数の一 致 を確 認 し,分 散分 布 に よ り
Multi-fidelityEGOの方 が 高詳細 な解探 査 が行 われ て い る ことがわ かっ た.優i良個 体 の比 較
に よ り,低 ブ ー ム化 には主 翼下面 の高圧領 域 の低 減 と,ト リム舵 角 の違 い に よ り変化 す る水
平 尾翼 前縁 衝 撃 波 を制御 す るため の 主翼風 圧 中心位 置 の制御 が重 要 で あ る こ とが わか った.
本論 文 を通 して,Hybrid近似 モ デル を用 い たMulti-fidelity法に よるブー ム評価 法 を確 立 し,
低 ブー ム超音 速機 設 計へ の適用 性 を検 証,そ の有 用性 を示 す こ とが で きた.
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